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(57) Abstract: The invention relates 
to convertible aircraft operating 
method.According to the invention, the 
aircraft comprises: a fuselage, standard 
fixed wings which are equipped with 
ailerons, a tail unit with flight-control 
surfaces, engines, a rotor with blades, a 
transmission which is disposed between the 
engines and the rotor and which is equipped 
with rotor clutch and braking means, a 
landing gear, means for transition from 
helicopter mode to gyroplane mode and 
vice versa, and means for direct or reverse 
transition from gyroplane/helicopter mode 
to aeroplane mode. The lift for a range 
of low speeds is produced by means of 
the rotor, while the lift for a range of 
high speeds is produced by means of the 
wings. In addition, the lift for a range of 
intermediate speeds can be produced using 
the wings and the rotor in gyroplane mode 
simultaneously, and take-off and landing 
can be performed in gyroplane mode or in 
helicopter mode with the engines coupled 
to the rotor.The aircraft comprises a hybrid 
helicopter/gyroplane/aeroplane aircraft 
and, as such, can perform the direct or 
reverse transition to aeroplane mode both 
from helicopter mode and gyroplane mode. 
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(57) Resumen: Comprende un fuselaje, unas alas fijas convencionales dotada de alerones, una cola con timones, motores, un rotor 
de palas, una transmision, entre los motores y el rotor, equipada con medios de freno y embrague del rotor, un tren de aterrizaje, 
unos medios de transicion de modo helicoptero a modo autogiro y viceversa, y unos medios de transicion directa e inversa de modo 
autogiro-helicoptero a modo avion. La sustentacion para un rango de velocidades bajas se produce por medio del rotor, y la sus- 
tentacion para un rango de velocidades altas se produce a traves de las alas, pudiendose asimismo producir la sustentacion, para un 
rango de velocidades intermedias, mediante las alas y el rotor en modo autogiro, simultaneamente, y que el despegue y aterrizaje 
puede realizarse en modo autogiro o en modo helicoptero, con los motores embragados al rotor. La aeronave una aeronave hfbrida 
helicoptero -autogiro -avion, pudiendo realizar la transicion directa o inversa a modo avion tanto desde un modo helicoptero como 
desde un modo autogiro de funcionamiento. 
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DESCRIPCION 



"Metodo de operacion de una aeronave convertible" 



5 Sector tecnico de la invencion 

La invencion se refiere de forma generica a aeronaves convertibles, del tipo 
de las que comprenden un fuselaje, Unas alas fijas convencionales dotada de ale- 
rones, una cola con timones, motores propulsores, un rotor de palas, una transmi- 
sion entre los motores y el rotor, equipada con medios de freno y embrague del 
10 rotor, un tren de aterrizaje y unos medios de transicion de modo helicoptero a modo 
autogiro y viceversa. 

La invencion tiene por objeto un metodo de operacion de una aeronave con- 
vertible que comprende una transicion de modo helicoptero a modo autogiro y vice- 
versa, asf como la aeronave convertible que utiliza el mencionado metodo. 

15 

Antecedentes de la invencion 

En las patentes US 1.590.497 y US 1.947.901, de Juan de ia Cierva y Co- 
dornfu, entre otras, esta definido y protegido el autogiro, el cual es un aparato de 
alas giratorias cuya principal sustentacion en vuelo proviene de la reaccion del aire 

20 sobre un sistema de pianos o rotores que pueden girar libremente. Asf, el autogiro 
puede decirse que es un avion provisto de alas en forma de helice, articuladas en 
un eje vertical, que giran por efecto de la resistencia del aire durante el avance del 
aparato y le sirven de sustentacion 

Desde el momento de la invencion del autogiro en Madrid por Juan de la 

25 Cierva y Codornfu en 1923 y hasta el presente, todos los disenadores de aparatos 
de alas giratorias, fundamentalmente autogiros y helicopteros, han intentado exten- 
der el rango de velocidades de esos aparatos para equipararlas con las de los avio- 
nes de alas fijas. Ya desde los primeros modelos de autogiros, sobre todo los dise- 
nados en los Estados Unidos, fueron disenos hfbridos en los que coexistfan alas 

30 convencionales para vuelo a alta velocidad junto con el rotor, elemento basico para 
proveer sustentacion a bajas velocidades. 

Los esfuerzos para lograr altas velocidades de vuelo en aparatos de alas gi- 
ratorias se han visto frustrados por el hecho fundamental de que un rotor en vuelo a 
velocidades relativamente altas exhibe un perfil muy asimetrico en la sustentacion 
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generada por la pala del rotor cuando "avanza" en el viento provocado por el vuelo 
hacia delante de la aeronave y cuando "retrocede" en ese mismo viento, el lado 
opuesto del disco del rotor. 

Ese perfil de vuelo asimetrico es muy visible si se analiza la velocidad (res- 
5 pecto al viento) de la punta exterior de la pala del rotor. Es facil ver que cuando la 
pala se encuentra en posicion de avance maximo su velocidad es la suma de las 
velocidades de rotacion y de traslacion de la aeronave. En cambio, cuando la pala 
esta en el lado opuesto, su velocidad el la diferencia entre ambas velocidades. 

Por ello, cuando una aeronave de alas giratorias intenta navegar a velocida- 
10 des altas, es posibie que la punta de la pala llegue a exceder la velocidad del soni- 
do en la pala que avanza y/o entre en perdida en la pala que retrocede, lo cual cau- 
sa efectos muy indeseables en el comportamiento del rotor. 

Este factor ha limitado la velocidad maxima de las aeronaves de alas girato- 
rias (autogiros y helicopteros) a poco mas de 350 Km/h. Ello contrasta con una ve- 
15 locidad de mas de 1.000 Km/h alcanzada rutinariamente por aviones de alas fijas, 
incluyendo aerotransportes civiles. Esa velocidad es ligeramente inferior a la veloci- 
dad del sonido en el aire, que, al nivel del mar, es del orden de 330 m/segundo 
equivalente a unos 1.200 Km/h. 

Numerosos aviones militares y algunos civiles (como el "Concorde") alcan- 
20 zan velocidades supersonicas, pero a costa de incrementos substanciales en con- 
sumo, ruido, calentamiento del fuselaje y varias otras caracteristicas. 

En aeronaves de alas giratorias, la asimetria en la sustentacion de un rotor 
en vuelo genera tambien un efecto asimetrico debido a la "perdida de velocidad" en 
secciones de las palas interiores a las puntas. Ahi, la velocidad lineal producida por 
25 la rotacion disminuye con el radio, mientras la velocidad de traslacion permanece 
constante. Por ello, la zona de cada pala en que la velocidad cae por debajo de la 
velocidad de perdida es mayor cuando la velocidad de traslacion de la aeronave 
aumenta. La entrada en "perdida" ("stair, en la tecnica) de una parte cada vez ma- 
yor de la pala que retrocede en el viento de la marcha produce tambien una asime- 
30 tria en la sustentacion del rotor. 

La limitacion de velocidad maxima de una aeronave de alas giratorias pre- 
senta serias restricciones a su utilizacion. Es evidente que el incentivo principal -la 
razon de ser- de esas aeronaves es su capacidad de vuelo lento y estacionario, asf 
como su capacidad de despegue y aterrizaje en un espacio reducido a poco mas 
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del tamano de la propia aeronave y su rotor. Pero muchas de las misiones civiles o 
militares de los helicopteros consisten en el transporte de personas y/o carga entre 
dos puntos, uno de los cuales o ambos pueden no estar equipados con infraestruc- 
turas de despegue o aterrizaje. En estos casos, la baja velocidad maxima y de cru- 
5 cero de autogiros y helicopteros hace que el tiempo de transporte sea alto, lo que 
■■'-j limita en gran medida su utilizacion practica para muchas misiones. 

Durante los ochenta anos que han transcurrido desde el nacimiento de la 
aviacion de alas giratorias, ha habido numerosos intentos para romper la barrera de 
la alta velocidad en estos aparatos. Sin excepcion, todas ellas se han basado en 
10 disenos hfbridos con alas y rotor, con la intencion de transferir la sustentacion des- 
de el rotor a bajas velocidades a las alas a velocidades mas altas. El conjunto de 
esas aeronaves se conoce como aeronaves convertibles, hibridas o "convertipla- 
nos". 

Asf, son conocidas actualmente un buen numero de realizaciones de aero- 

15 naves convertibles, compuestas de un modo en si conocido por un fuselaje, unas 
alas fijas convencionales dotada de alerones, una cola con timones, motores, un 
rotor de palas, una transmision entre los motores y el rotor, equipada con medios de 
freno y embrague del rotor, y un tren de aterrizaje 

A continuacion se enumera y describe una parte substancial de estas reali- 

20 zaciones que, en su conjunto, defines el estado de la tecnica mas cercano. 

La patente US 1.792.014, de G.P. Herrick, describe una aeronave de este ti- 
po con alas de sustentacion de posicion normalmente fija con un montaje que per- 
mite la rotacion de la misma segun pianos esencialmente horizontales a modo de 
helice sustentadora accionada por el aire en movimiento y con movimientos de pi- 

25 votamiento con respecto al eje de rotacion. Tiene esta aeronave asimismo unos 
medios de retencion para retener el ala en una posicion fija sin posibilidad de rota- 
cion, unos medios de retencion para soportar la misma en posicion con respecto al 
pivotamiento, y unos medios de liberation de ambos medios de retencion a volun- 
tad del piloto, asi como unos medios para la conduction de la aeronave por el aire. 

30 Asi, esta aeronave de la US 1.792.014, cuya version comercial practica se 

denomino convertiplano "Herrick HV2A" era una aeronave que podia volar como 
autogiro y como avion con el rotor parado en posicion transversal, haciendo varias 
transiciones en vuelo entre ambos modos. El HV2A es, evidentemente, un intento 
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de superar las limitaciones de velocidad de un autogiro. Su velocidad maxima fue 
de 160 Km/h. 

El "Fairey Gyrodyne" es una aeronave convertible, disenada en Gran Bre- 
tana en 1946 por Fairey Aviation Ltd. Esta aeronave convertible es una aeronave 
5 hfbrida entre helicoptero y autogiro, que usa una helice en el lado de babor que 
sirve para compensar el par generado al aplicar la potencia al rotor. En modo auto- 
giro para vuelo rapido, la misma helice sirve para proporcionar empuje a la aerona- 
ve. La nave alcanzo una velocidad maxima de 200 Km/h., un record mundial para 
aeronaves de alas giratorias entonces, el 28 de Junio de 1 948. 

10 El Gyrodyne original fue extensamente modificado para ser convertido en el 

Jet Gyrodyne (1953) con el fin de estudiar el principio de impulsion a reaccion de 
las palas pensado para el Rotodyne, descrito mas adelante. Aunque el Jet Gyrody- 
ne modificado mantema la configuracion general del Gyrodyne, montaba un rotor de 
dos palas con postquemadores en sus extremos en sustitucion del tipo de tres pa- 

15 las empleado anteriormente y estaba equipado con dos helices. Dos compresores 
del tipo utilizado en el motor Rolls-Royce Merlin, suministraban aire comprimido a 
los extremos del rotor, que giraban libremente, limitandose un motor Leonides a 
mover las dos helices Fairey impulsoras y de paso variable montadas en los extre- 
mos de las alas. No se han encontrado datos sobre la velocidad maxima alcanzada 

20 por este diseno. — •< < * - - 

Ante el resultado positivo del Jet Gyrodine, la propuesta del doctor J.A.J. 
Bennet, uno de los principales colaboradores de Juan de la Cierva, y del capitan 
A.G. Forsyth, formulada en 1947, de construir un gran convertiplano, parecfa pro- 
metedora. En diciembre de 1951 la British European Airways solicito un aparato de 

25 30-40 plazas para rutas cortas y medias, y Fairey presento una propuesta que co- 
rrespondia mas o menos con sus ideas. Fue aceptada, y en 1953 el Ministerio de 
Abastecimientos ingles le otorgo un contrato para construir un prototipo experimen- 
tal. El sistema de ensayos constaba de rotor principal, las dos turbinas, alas, etc., y 
se instalaron los controles en un compartimiento situado en la posicion aproximada 

30 del morro. Se realizaron pruebas exhaustivas mientras se construfa el prototipo. El 
Rotodyne realizo su primer vuelo como helicoptero el 6 de noviembre de 1957 y la 
primera transicion a vuelo horizontal tuvo lugar a mediados del mes de abril del afio 
siguiente. El Rotodyne tenia un fuselaje de concepcion ortodoxa de seccion cua- 
dranguiar con alas cortas y rectangulares en las que iban montadas las turbinas 



WO 2005/087588 



PCT/ES2005/000092 



Eland. El tren de aterrizaje triciclo se retrafa en el interior de las gondolas de los 
motores. Una doble deriva, luego completada con otra central , estaba montada en 
los extremos del piano de cola, de planta rectangular implantado en posicion alta. El 
despegue en vertical se lograba gracias a un gran rotor "cuatri-pala", con impulso- 
5 res de reaccion en sus puntas, que eran alimentadas con aire comprirnido purgado 
de las turbinas y mezclado con combustible. Posiblemente eran estatorreactores. 
Cada turbina alimentaba dos palas opuestas con el fin de evitar asimetnas en caso 
de falla de un motor. 

El 5 de enero de 1959 el Rotodyne batfa el record mundial de velocidad de 
10 aparatos de alas giratorias para convertiplanos sobre circuito cerrado de 100 Km, 
dejandolo en 307,2 Km/h. 

La patente US 2.702.168, solicitada en 1950, describe una aeronave conver- 
tibe que puede volar en modo helicoptero y en modo avion, dotado de unas alas 
que se extienden a ambos lados de un fuselaje, de rotores montado las alas con 
15 posibilidad de bascular sobre un eje horizontal, con posibilidad de variar el angulo 
de ataque y los vectores de empuje de dichos rotores diferencialmente entre si. La 
realizacion practica de la aeronave de esta patente es el El V-22 Osprey de Bell- 
Boeing, que resuelve los problemas de asimetria de sustentacion de su rotor (o 
rotores) a alta velocidad de vuelo haciendo que los mismos rotores se conviertan en 
20 vuelo hasta actuar como helices tractoras a alta velocidad. : 

Esta aeronave convertible tiene una velocidad de crucero es de 432 Km/h y 
las distintas armas de los ejercitos de los Estado Unidos han ordenado varios cien- 
tos de unidades. La velocidad maxima alcanzada por el V-22 Osprey es de 510 
Km/h. 

25 La patente US 5.727.754, de Carter Copter, describe una aeronave conver- 

tible o hibrida entre autogiro y avion, equipada con un rotor de autogiro, helice im- 
pulsora de paso variable para propulsion y alas con una superficie relativamente 
pequena. El CarterCopter es un convertiplano que se encuentra en desarrollo en los 
Estados Unidos en la fecha de presentacion de esta patente. 

30 La compama CarterCopter ha anunciado su intencion de alcanzar altas ve- 

locidades maximas utilizando una tecnologia, denominada "p-1", donde p es la rela- 
cion entre la velocidad de avance de la punta de la pala del rotor y la velocidad li- 
neal del CarterCopter. Carter sostiene que para valores de p mayores que 1, co~ 
rrespondientes a velocidades altas del aparato, la sustentacion proviene solamente 
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de ias alas del CarterCopter y ia resistencia al avance del rotor, auto girando a muy 
baja velocidad de rotacion, es tambien muy baja, lo que permitira a la aeronave 
alcanzar altas velocidades de avance a la vez que el rotor permanecera en auto 
rotacion a velocidad de giro lenta y permanecera estable ayudado por masas insta- 
5 ladas en el interior de las palas cerca de su punta. 

La teona p -1 no ha sido verifidada en vuelo en la fecha de esta patente. El 
prototipo no ha alcanzado todavia suficiente velocidad para probarla. 

Como se vera , todos estos intentos descritos, basados en disenos hibridos 
con alas y rotor, con la intencion de transferir la sustentacion desde el rotor a bajas 
10 velocidades a las alas a velocidades mas altas, se reducen a hibridos duales o 
combinaciones autogiro-avion, helicoptero-avion, y autogiro-helicoptero. 

Parece evidente que una aeronave que pueda operar a baja o nula veloci- 
dad como un helicoptero, pero que pueda alcanzar velocidades de maximas mucho 
mas altas que las de los actuales helicopteros, a ia par que la seguridad en vuelo 
15 propia del autogiro, encontrana un nicho substancial tanto en los mercados civiles 
como en los militares, llenando este vacio constatable en el actual estado de la tec- 
nica. 

La presente invencion tiene como finalidad aportar un nuevo desarrollo de 
aeronave convertible, asf como un metodo de operacion de esta aeronave, que de 
20 r solucion al probiema planteado y que llene este vacfo resenado. 

Explicacion de la invencion 

A tal finalidad, en un primer aspecto, el objeto de la invencion es un nuevo 
metodo de operacion para aeronaves convertibles del tipo indicado al inicio, que en 
25 su esencia se caracteriza porque el metodo comprende una transicion directa e 
inversa de modo helicoptero a modo autogiro y una transicion directa e inversa de 
modo autogiro-helicoptero a modo avion, comprendiendo la transicion directa de 
modo helicoptero a modo autogiro las etapas de: 

desembragar ei rotor de los motores propulsores del rotor, 
30 y comprendiendo la transicion directa de modo autogiro-helicoptero a modo avion 
los pasos de: 

ajustar los pasos colectivo y cfclico de las palas del rotor a esencialmente 
cero grados, de modo que dejen de sustentar y de controlar a la aeronave y que 
esta sea sustentada y controlada por los alerones y los timones; 



WO 2005/087588 



PCT/ES2005/000092 



7 

disminuir rapidamente la veiocidad de rotacion del rotor usando el freno del 

misrno; 

detener e! rotor en posicion transversal de al menos dos de sus palas en po- 
sicion esencialmente transversal a la direccion de vuelo; 
5 replegar las paias del rotor hacia la popa de la aeronave, hasta quedar dis- 

puestas con su eje longitudinal alineado con la direccion opuesta a la del despla- 
zamiento de la aeronave; v 

rotar al menos una de las palas del rotor hasta aproximadamente 180° sobre 
su eje de paso. 

0 despiegar las palas rotadas, independientemente las unas de la otras, hasta 

una posicion azimutal determinada por un rango predeterminado de angulos; y 

ajustar el angulo de ataque de las palas rotadas y desplegadas, de forma 
que quedan sobre las alas fijas convencionales de la aeronave, 

y comprendiendo la transicion inversa los anteriores pasos ejecutados en 
5 secuencia inversa y con las acciones contrarias. 

En las reivindicaciones 2 a 6 se describen otras caractensticas y formas de 
realizacion del metodo segun la invencion. 

Segun un segundo aspecto de la presente invencion, se proporciona una ae- 
ronave convertible para la ejecucion del metodo descrito, que en su esencia, se 
Garacteriza porque el rotor de la aeronave esta dotado de unos-medios motores 
para la transicion directa e inversa de modo autogiro-helicoptero a modo avion, que 
comprenden: 

un motor para la regulacion de los pasos colectivo y cfclico de las palas del 
rotor a esencialmente cero grados, de modo que dejen de sustentar y de controlar a 
la aeronave y que esta sea sustentada y controlada por los alerones y los timones; 

unos medios para detener el rotor en posicion transversal de las palas en 
posicion esencialmente transversal a la direccion de vuelo; 

un motor para replegar y despiegar las palas del rotor hacia y desde la popa 
de la aeronave, que permiten replegar las palas hasta quedar dispuestas con su eje 
longitudinal alineado con la direccion opuesta a la del desplazamiento de la aerona- 
ve, y desplegarlas hasta una posicion azimutal determinada por un rango predeter- 
minado de angulos; y 

un motor para rotar al menos una de las palas del rotor hasta aproximada- 
mente 1 80° sobre su eje de paso. 
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En las reivindicaciones dependientes 8 a 19 se definen caractensticas adi- 
cionales de la aeronave de la invencion. 

Apreciaran los expertos en la tecnica que las nuevas e inventivas caractens- 
ticas del metodo de la presente invencion permiten proporcionar una aeronave 
5 hibrida con triple funcionalidad helicoptero-autogiro-avion. En efecto, la sustenta- 
, v :;.f ? ; cion para un rango de velocidades bajas se produce pornnedio del rotor, y la sus- 
tentacion para un rango de velocidades altas se produce a traves de las alas fijas, 
pudiendose asimismo producir la sustentacion, para un rango de velocidades inter- 
medias, mediante las alas y el rotor en modo autogiro, simultaneamente. El despe- 
10 gue y aterrizaje pueden realizarse en modo autogiro o en modo helicoptero, con los 
motores embragados al rotor, resultando la aeronave una aeronave hibrida helicop- 
tero-autogiro-avion, pudiendo reaiizar la transicion directa o inversa a modo avion 
tanto desde un modo helicoptero como desde un modo autogiro de funcionamiento. 

15 Breve descripcion de los dibuios 

A continuacion se hace una descripcion detallada de una forma de realiza- 
cion preferida, aunque no exclusiva, de la aeronave convertible y metodo objeto de 
la invencion, para cuya mejor comprension se acompana de unos dibujos ilustrati- 
vos, dados meramente a tftulo de ejemplo no limitativo. En dichos dibujos: 

-.20 la Fig. 1, es una vista en alzado lateral de. una aeronave convertible segun la 

presente invencion, con las palas del rotor desplegadas para funcionamiento en 
modo autogiro o helicoptero, y con el tren de aterrizaje desplegado; 

la Fig. 2 es una vista en planta superior de la aeronave de la Fig. 1; 
la Fig. 3 es una vista en alzado lateral de la aeronave de la Fig. 1; 
25 la Fig. 4 es es una vista en alzado lateral de una aeronave convertible segun 

la presente invencion, con las palas del rotor rotadas y desplegadas hacia popa, 
para funcionamiento en modo aviqn de alas fijas, y con el tren de aterrizaje reple- 
gado. 

la Fig. 5 es una vista en planta superior de la aeronave de la Fig. 4; 
30 la Fig. 6 es una vista en alzado lateral de la aeronave de la Fig. 4; Y 

la Fig. 7 es una vista en alzado que muestra esquematicamente elementos 
mecanicos de los medios de transicion ubicados en las raices de las palas del rotor; 

la Fig. 8 es una vista en perspectiva que ilustra esquematicamente los me- 
dios de transmision del motor al rotor de la aeronave. 
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Descripcion detallada de los dibujos 

En dichos dibujos puede apreciarse la constitucion y el modo operative de !a 
aeronave convertible 1 de la presente invencion. 
5 La aeronave convertible 1 de la invencion es una aeronave hfbrida entre un 

helicoptero, un autogiro y un avion de alas fijas. La aeronave convertible 1 com- 
prende un fuselaje 2, unas alas fijas 3 convencionales dotada de alerones, una cola 
4 convencional con timones, motores propulsores 5, un rotor 6 de palas 7, 8, una 
transmision entre los motores propulsores 5 y el rotor 6, equipada con medios de 

10 freno y embrague del rotor 6, un tren de aterrizaje 9, unos medios de transicion de 
modo helicoptero a modo autogiro y viceversa, unos medios de transicion directa e 
inversa de modo autogiro-helicoptero a modo avion, que se describen mas adelan- 
te, y medios de presurizacion y calefaccion de la cabina 12. 

En el ejemplo de aeronave convertible 1 que se ilustra, la misma comprende 

15 un tren de aterrizaje 9 consistente en tres ruedas retractiles 10, como se ilustra en 
las Figs. 1 y 3, aunque puede consistir tambien en esquis fijos o de tipo "semi- 
retractil". 

En una forma de realizacion, la aeronave convertible 1 ilustrada en los dibu- 
jos es un aparato con dos motores propulsores 5 que operan siempre a velocidad 

20 ^- constante-y que mueven dos helices 11 de paso variable. El paso de las -helices «14 - 

puede llegar a ser negative. Ademas, los motores propulsores 5 estan conectados 
al rotor 6 por medio de una transmision equipada con freno y embrague. 

La sustentacion para un rango de velocidades "negativas" o bajas (tipica- 
mente entre 0 y 150 Km/h), se produce por medio del rotor 6, cuyo eje de rotacion 

25 se ha representado con la referenda numerica 19, y la aeronave convertible 1 ope- 
ra en modo alas giratorias, es decir en modo helicoptero o modo autogiro, en tanto 
que para velocidades superiores la sustentacion se realiza a traves de las alas fijas 
3, para un vuelo en modo avion o alas fijas. La sustentacion tambien puede produ- 
cirse, para un determinado rango de velocidades intermedias, mediante las alas 3 y 

30 el rotor 6 en modo autogiro, simultaneamente. 

La aeronave convertible 1 de la invencion puede despegar y aterrizar en 
"alas giratorias", es decir tanto en modo autogiro como en modo helicoptero, con los 
motores propulsores 5 embragados al rotor 6, y la transicion directa o inversa a mo- 
do avion puede llevarse a cabo tanto a partir de modo helicoptero como a partir de 
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modo autogiro. 

En las Figs. 1 a 3 se iiustra una aeronave convertible 1 segun la presente in- 
version, con las palas 7, 8 del rotor 6 desplegadas para funcionamiento en modo 
autogiro o helicoptero r y con el tren de aterrizaje 9 desplegado. Los circulos 13, 14 
5 y 15 mostrados en las vistas en planta y frontal indican que el rotor 6 y las helices 
1 1 estan girando : ^n alguno de estos dos modos de vuelo (modos de vuelo envalas 
giratorias). Indican' tambien las trayectorias de las puntas de las palas 7 de rotor © y 
helices 1 1 . 

En las Figs. 4 a 6 se muestra la aeronave convertible 1 con las palas 7, 8 del 
10 rotor 6 rotadas y desplegadas hacia popa, para funcionamiento en modo avion de 
alas fijas,. y con el tren de aterrizaje 9 replegado. En este modo de vuelo el rotor 6 
esta detenido, como muestra la ausencia de circulos en las Fig. 4 a 6. La helices 11 
siguen, obviamente, girando. 

El rotor 6 de la aeronave convertible 1 que se iiustra a modo de ejemplo no 
15 limitativo tiene dos palas 7 y 8 de tipo replegable, tanto en tierra como en vuelo, de 
perfil aerodinamico simetrico con respecto a la cuerda del perfil aerodinamico de la 
pala. y de cuerda variable, siendo la cuerda mayor en la rafz que en la punta de las 
palas, segun se aprecia en las Figs. 2 y 5. Ventajosamente, la relacion entre el gro- 
sor y la cuerda del perfil aerodinamico de las palas esta comprendida entre 0,1 y 
-20 - 0,2: mas en concrete,- el perfil de las palas es ventajosamente del tipo NAGA 001 2-<u 
otro de tipo simetrico. El rotor 6 esta articulado en batimiento, al modo convencio- 
nal, y en e! eje longitudinal de las palas, para cambiar su paso tanto ciclica como 
colectivamente. 

Las palas 7 y 8 del rotor 6 pueden girar sobre ejes verticales equipados por 
25 unos primeros motores 17 (Fig. 7), por ejemplo servo-motores, conocido como "x- 
by-wire", que se describe mas adelante. Los ejes longitudinales de las palas estan 
equipadas por unos segundos motores 18, por ejemplo. servo-motores, olados asi- 
mismo por el propio sistema "x-by-wire". Este tipo de palas 7, 8 replegables en tierra 
permite plegar las palas y obtener dimensiones mfnimas de la aeronave 1, y, con 
30 ello, tener cabida en los elevadores de buques porta aviones o en hangares peque- 
nos. 

En la Fig. 7 se muestra que los anteriores elementos estan encerrados en 
un carenado 23. 
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La palas 7, 8 del rotor 6 de la aeronave convertible 1 de la presente inven- 
cion son replegables tambien en vuelo, como se describe mas adelante. 

El embrague de los medios de transicion de modo helicoptero a modo auto- 
giro y viceversa se desacopla para el paso de modo helicoptero a modo autogiro, 
5 para que el rotor 6 pase a autorotar, y se acopla para el paso de modo autogiro a 
helicoptero, en que el rotor 6 es impulsado por los motores; propulsores 5. 

Los medios de transicion directa e inversa de modo autogiro-helicoptero a 
modo avion comprenden unos medios de regulacion adicionales del paso cfclico y 
colectivo de las palas 7, 8 del rotor 6, situados en el propio rotor 6, que permiten 
10 ajustar a cero dichos pasos, para con ello eliminar la sustentacion del rotor 6 en 
modo avion. 

La regulacion del paso colectivo se ejecuta en esta realizacion mediante los 
segundos servomotores 18, substituyendo al convencional plato distribuidor, cono- 
cido en la tecnica aeronautica como "swash plate", consistente en un conjunto que 
15 controla el cabeceo de las palas del rotor, con un elemento inferior fijo controlado 
por el piloto o el sistema "x-by-wire", y un elemento superior, que rota con el rotor 
unido a los brazos de control del cabeceo de las palas. 

Los medios de transicion directa e inversa de modo autogiro-helicoptero a 
modo avion comprenden tambien un freno de dicha transmision, esta adaptado pa- 
20 - ra detener eompletamente la^rotacion del rotor 6 en modo avion. < • ■ 

El mencionado freno puede estar constituido por un freno convencional, por 
ejemplo de disco, de los normalmente utilizados en automocion. 

Un mecanismo adecuado, combinado con el mecanismo de freno, permite 
detener las palas 7, 8 del rotor 6 en posicion transversal a la direccion de vuelo, 
25 para la transicion directa de modo autogiro-helicoptero a modo avion. 

Los medios de transicion directa e inversa de modo autogiro-helicoptero a 
modo avion comprenden los citados primeros servo-motores 17 de eje de giro verti- 
cal y los citados segundos servo-motores 18, de eje de giro horizontal. 

Los primeros servo-motores 17 estan adaptados para replegar las palas 7 y 
30 8 hacia la popa de la aeronave 1 hasta quedar situadas con su eje longitudinal ali- 
neado con la direccion opuesta a la de movimiento de la aeronave 1, durante la 
transicion directa de modo autogiro-helicoptero a modo avion. 

Los primeros servo-motores permiten 17 tambien rotar al menos una de las 
palas 7 u 8 del rotor 6 hasta aproximadamente 180° sobre su eje de paso y desple- 
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gar las palas rotadas y las no rotadas, independientemente las Unas de la otras, 
hasta una posicion azimutal determinada por un rango predeterminado de angulos, 
durante la transicion directa. 

Preferiblemente, dicho rango predeterminado de angulos esta comprendido 
5 entre 30 y 90°. 

Los primeros servo-motores 1 Western asimismo adaptados para ajustar me- 
diante una rotacion vertical adicional el angulo de ataque de las palas 7, 8 rotadas y 
desplegadas, de forma que quedan sobre las alas fijas 3 convencionales de la ae- 
ronave, paralelamente a las mismas, a modo de biplano, aproximadamente segun 
10 es de ver an las Figs. 4 a 6. 

Es sabido que el problema de diseno mas acuciante en los disenos de 
aeronaves hibridas es la dificultad de pilotaje, especialmente durante las 
transiciones de sustentacion del rotor a las alas y viceversa. Es obvio que el flujo 
aerodinamico que da lugar a la generacion de sustentacion cambia completamente 
15 durante las fases de transicion de un modo de vuelo a otro. Esto origina la 
necesidad de un experto piloto que sea capaz de ejecutar con rapidez, precision y 
sin error alguno los sucesivas acciones sobre los mandos de la aeronave que se 
precisan para cambiar de modo de vuelo. Los comportamientos de la aeronave 
durante las etapas intermedias de la transicion pueden ser contra- intuitivas, lo cual 

- 20 exige una vez mas un alto entrenamiento y habilidad por parte- del piloto: - - • 

Para resolver el problema de la facilidad de pilotaje, la aeronave convertible 
1 que se da a conocer, hace uso extensivo de una tecnologia que ha surgido re- 
cientemente y que se conoce por el nombre de "fly-by-wire" o, mas generalmente, 
"x-by-wire". La tecnologia "x-by-wire" consiste en reemplazar los elementos mecani- 
25 cos del sistema de control de la aeronave (palancas, barras, poleas, engranajes, 
cables, etc.) por grupos de sensores para los mandos y de actuadores para los 
elementos decontrol, todos ellos gestionados por ordenadores digitales redundan- 
tes y un programa adecuado. Todos los elementos, computadores, sensores y ac- 
tuadores, estan enlazados por un sistema de transmision digital de datos, preferen- 
30 temente basado en cables de fibras opticas. 

Las tecnologfas "Fly-by-wire" y "x-by-wire" estan ampliamente referidos en 
Internet. Algunas direcciones son: 



http://www.vmars.tuwien.ac.at/proiects/xbywire/docs/svnthesis.doc 
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El sistema "x-by-wire" es pues un sistema de control de las diferentes fases 
5 de las distintas transiciones, que se explican mas adelante, exento de elementos 
mecanicos manipulates entre las palancas de mando y los elementos de control de 
la aeronave, en que'Jas diferentes fases de las distintas transiciones son programa^ 
bles y se ejecutan automaticamente, provisto de elementos de seguridad redundan- 
tes, constituidos por ordenadores, sensores y actuadores redundantes. 
10 En cuanto a los motores propulsores 5 de la aeronave, en la forma de ejecu- 

cion preferida, a base de motores propulsores 5 a helices 11 de paso variable, los 
mismos estan dispuestos a popa con respecto a las alas fijas 3 convencionales, 
segun se aprecia en los dibujos. 

Alternativamente, los motores propulsores 5 pueden ser motores a piston, a 
15 turbina de gas o reaccion. 

Segun se ha dicho, la aeronave convertible 1 de la invencion es una aerona- 
ve hibrida helicoptero-autogiro-avion, y puede funcionar en los tres modos. A conti- 
nuacion se describen los diferentes modos de operacion y las diferentes transicio- 
nes del aeronave convertible 1 segun la invencion. 
-20 , En primer. lugarse describe el- modo operative en modo Helicoptero. « . ... ..... ..... 

El despegue, el aterrizaje de la aeronave convertible 1 y su vuelo a veloci- 
dades muy bajas (0 a 40 Km/h) se realiza en Modo Helicoptero. En ese Modo, los 
motores propulsores 5 estan embragados al rotor 6, y ei par de fuerzas necesario 
para impedir la rotacion del fuselaje 2 lo crean las dos helices 1 1 que, en este modo 
25 de vuelo, generan un empuje diferencial para originar este par. Asf, en vuelo esta- 
cionario sin viento relativo, las helices 11 generan empujes iguales y opuestos, uno 
hacia delante y el otro hacia atras, para lo que una de. las. helices utiliza paso nega- 
tivo. En vuelo lento hacia adelante, los desplazamientos longitudinales y laterales 
se controlan actuando sobre los pasos ciclicos y colectivo del rotor 6 y los pasos de 
30 las helices 11, y los movimientos direccionales se ejecutan cambiando los empujes 
diferenciales de las helices 1 1 , que siguen generando un par de fuerzas compensa- 
dor del par aplicado por los motores propulsores 5 al rotor 6. La aeronave converti- 
ble 1, en esas condiciones, se comporta como un helicoptero con un alto grado de 
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autoridad en las seis dimensiones de control, las tres longitudinales y las tres angu- 
lares. 

A estas bajas velocidades, las alas fijas 3 contribuyen poco o nada a la sus- 
tentacion en ei aire de la aeronave 1. Es mas, son elementos parasitos que reducen 
5 la sustentacion del rotor 6, por estar intercaladas en su flujo aerodinamico. 

Seguidamente se describe el Modo Autogiro y la transicion de modo Heli- 
'coptero a modo Autogiro . 

Cuando la aeronave convertible 1 adquiere una velocidad orientativamente 
de unos 40 Km/h, el rotor 6 se desembraga del motor propulsor 5 y se ajustan los 
10 pasos cfclico y colectivo del rotor 6 para que este ultimo auto-gire. El empuje de 
ambas helices 1 1 se iguala, ya que al desembragar el rotor 6 desaparece el par que 
lo hace girar en modo Helicoptero. En esas condiciones, la aeronave convertible 1 
vuela como un autogiro hasta alcanzar una velocidad aproximada de unos 150 
Km/h. En estas condiciones, las alas fijas 3 contribuyen levemente a la sustentacion 
15 de la aeronave 1, pero dejan de ser un elemento parasito como lo eran en Modo 
Helicoptero, lo cual ayuda a aumentar la eficiencia de vuelo de la aeronave 1 . 

Una transicion inversa tiene lugar cuando se pasa de modo Autogiro a Modo 
Helicoptero. 

Apreciaran los expertos en la tecnica que la aeronave convertible 1 puede 

- —20 despegar y aterrizar-en Modo Autogiro-si el piloto asf* lo desea r aunque^ en ese ca- • 

so, puede requerir pequehas carreras de despegue y aterrizaje. Pero el Modo Auto- 
giro permite aterrizajes con los motores propulsores 5 parados sin peligro de perdi- 
da de velocidad ("stair), lo que aumenta de modo importante la seguridad de la 
aeronave convertible 1 de la presente invencion. 
25 El vuelo en Modo Autogiro mejora tambien el rendimiento aerodinamico de 

un vuelo tipico de la aeronave convertible 1 . 

A continuacion se describe Ja transicion de modo autogiro o helicoptero a 
modo avion. 

Cuando la aeronave convertible 1 alcanza una velocidad de unos 150 Km/h., 
30 ya sea con las palas 7, 8 del rotor 6 rotando por efecto de la transmision o autorro- 
tando, los efectos se la sustentacion asimetrica del rotor empiezan a manifestarse. 
Pero a esta velocidad, la sustentacion generada por las alas fijas 3 del aparato 1 
son ya capaces de mantener en vuelo horizontal a la aeronave 1. Para evitar los 
efectos indeseabies y la alta resistencia al avance del rotor 6 a velocidades superio- 
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res a la de transicion, la aeronave convertible 1 transiciona a Modo Avion ejecutan- 
do la siguiente secuencia de operaciones, propias y caracteristicas de la presente 
invencion: 

5 1 Replegar el tren de aterrizaje retractil 9. 

2. - Ajustar los pasos colectivo y orelico de las palas 7, 8 del rotor 6 a subs- 
tancialmente cero grados, de rnodo que dejen de sustentar y de controlar a 
la aeronave 1 . Los esfuerzos de control necesarios para el vuelo son gene- 
rados ahora por los alerones de las alas fijas 3 y de los timones 20, como en 

10 un avion convencional. 

3, - Disminuir rapidarnente la velocidad de rotacion del rotor 6 usando el fre- 
no del mismo, hasta detenerlo completamente en posicion transversal a la 
direccion de vuelo. Notese que, en estas condiciones, el flujo de aire a tra- 
ves de la pala del rotor 6 detenida en posicion contraria a la velocidad de 

15 marcha es negativo (es decir, el flujo de aire entra por el borde de salida de 

la pala 7, 8 detenida). Las palas 7, 8 del rotor 6 se disenan de modo que re- 
sistan sin dificultades los esfuerzos generados por este flujo negative. De 
ahi que su cuerda en la raiz sea mayor que su cuerda en las puntas, segun 
se ve en las Figs 2 y 5. 

20- 4;- Replegar ambas palas 7, 8-hacia -la popa de la aeronave 4- hasta <quie« se 

situen con su eje longitudinal alineado con la direccion opuesta a la de mo- 
vimiento de la aeronave convertible 1. El fiujo aerodinamico esta ahora ali- 
neado con los ejes longitudinales de ambas palas 7 y 8. 

5. - Rotar 180° sobre su eje de paso la pala o palas 7, 8 que tenia flujo de ai- 
25 re invertido cuando estaba desplegada. 

6. - Desplegar ambas palas 7, 8 hacia delante hasta que alcancen una posi- 
cion azimutal de unos 30° a 60° . Notese que ahora, tras el Paso 5 de^esta 
maniobra, el flujo de aire en ambas palas 7, 8 esta correctamente orientado 
con respecto al vector velocidad de la aeronave convertible. 1. Una vista de 

30 la aeronave convertible 1 en su configuracion de avion se muestra en las 

Figs. 3 a 6. 

7. - Ajustar el angulo de ataque de las palas 7 y 8, ahora actuando como las 
alas altas de un avion biplano (ver Figs. 4 y 6), para que generen una pe- 
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quena sustentacion que resulte en una relation Sustentacion/Resistencia al 
Avance ("Lift to Drag Ratio") optima para cada velocidad de vuelo, altura etc. 

8. - Durante toda la transition, gobemar la aeronave convertible 1 usando 
sus eiementos aerodinamicos, es decir, los timones 20 de cola 4, alerones 

5 de las alas fijas 3 y paso de las helices 1 1 . 

9. - Actionals sistema de presurizacion y calefaccion de la cabina 12 y as~-: 
cender hasta volar confortablemente la altura optima para lograr la velocidad 
de vuelo deseada y compatible con las instrucciones del control de trafico 
aereo. 

10 Es evidente que, durante las fases 3 y 4 de esta transition, el flujo negativo 

en una de las palas 7 u 8 del rotor 6 producira vibraciones e inestabilidades inde- 
seables. Lo mismo puede ocurrir al final de la fase 2. Por ello, esas fases de la tran- 
sition se deben ejecutar firme y rapidamente, y las palas 7 y 8 del rotor 6 deben 
estar disefiadas para resistir los esfuerzos que generan esas vibraciones e inestabi- 

15 lidades. Asimismo, la programacion del sistema "X-by-wire" que ejecuta esas transi- 
ciones debe completarlas de la manera mas rapida posible, no existiendo eiemen- 
tos mecanicos entre las palancas de mando y los eiementos de control de la aero- 
nave. 

La selection, dimensiones, potencia y par de los actuadores necesarios para 
2Q S .ejecutar. esa. maniobra seraa seleccionados. y verificados, experimentalmente^con. * 
este criterio, tanto en tunel aerodinamico como en vuelo de pruebas 

Una vez ejecutada con exito la maniobra de transition a avion, la aeronave 
convertible 1 debe ascender a la altura optima optimizar sus caractensticas de vue- 
lo como un avion, utilizando para ello la presurizacion y calefaccion de la cabina 
25 para mantenerla dentro de un rango de temperatura y presion atmosferica interior 
confortables. Para ese ascenso y el vuelo de crucero se tendran tambien en cuenta 
los requerimientos del control de trafico aereo correspondientes. 

Seguidamente se describe el modo avion de funcionamiento de la aeronave 
convertible 1 de la presente invention 
30 El aspecto de la aeronave convertible 1 en vuelo en Modo Avion se muestra 

en las Figs. 3 a 6. El vuelo de la aeronave convertible 1 en Modo Avion se controla 
con actuadores aerodinamicos convencionales, como timones 20 y alerones, y con 
el control del paso de las helices de empuje ("pushers"). 
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Advertiran los expertos en la tecnica que el rotor 6 esta ahora detenido con 
las palas 7 y 8 en posicion aproximadamente o totalmente transversal. Ambas palas 
7, 8 tienen su borde de ataque en posicion correcta en relacion con el movimiento 
de translacion de la aeronave 1 . El tren de aterrizaje 9 esta replegado y el aparato 1 
5 exhibe un perfil limpio en la direccion de su marcha. Ese limpio perfil aerodinamico, 
■i^^in componentes giratorias, contribuye a alcanzar las altas^yelocidades de trasla- 
*cFpi6n de la aeronave convertible 1 de la presente invencion. 

En cuanto a las transiciones inversas, es claro que la aeronave convertible 1 
debera ejecutar transiciones en secuencia inversa a la descrita hasta ahora para 
10 retornar a su vuelo como Autogiro primero y como Helicoptero despues antes de 
aterrizar. No es necesario describir esas transiciones, ya que son exactamente in- 
versas a las descritas, y ejecutadas en los misrnos rangos de velocidades, aunque 
ahora decrecientes. 

Una vez descritos con detalle los Modos de vuelo y las transiciones entre 
15 ellos, se revela con claridad la importancia del papel que desempena el sistema de 
control de la aeronave convertible 1 de la presente invencion con tecnologfa "Fly- 
by-Wire". Debe recordarse que en los Convertiplanos existentes hasta el presente, 
las transiciones se efectuaban casi sin excepcion exentas de esa tecnologfa. Pero 
esas transiciones requerfan ser ejecutadas por pilotos con enorme experiencia y 
.20 tras lento aprendizaje V :que,.ea,niuchos f casos, era .autoraprendizaje. Es facil .corrH<« 
prender la enorme habilidad y entrenamiento que necesitarfa un piloto para seguir 
esa compleja secuencia de operaciones con la mayor precision y velocidad y sin 
ninguna clase de errores y el gran riesgo que ello comporta. 

En el caso de la aeronave convertible 1 de la invencion, y gracias a la tecno- 
25 logfa "Fly-by- Wire", las complicadas maniobras de transicion seran simplemente 
programadas en los ordenadores centrales del sistema, en donde, ademas, se op- 
timizaran para todas las variaciones^de los parametros de cada vuelo, tales como 
"Carga de Pago", cantidad de combustible, altitud y temperatura ambientes, veloci- 
dad de la transicion y otros muchos. Con esos datos el piloto solo debera comandar 
30 al sistema de control su orden de ejecutar la transicion pulsando un mando adecua- 
do, y el programa se encargara de ejecutar con perfeccion la secuencia de opera- 
ciones requerida en cada caso. Es mas, la ejecucion de la transicion podna incluso 
ser iniciada de forma completamente automatica cuando el piloto indique, con sus 
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mandos de vuelo normales, que desea variar la velocidad dela aeronave convertible 
1 por encima o por debajo de cada velocidad de transicion. 

En definitiva, la aeronave convertible 1 de la presente invencion es una ae- 
ronave hfbrida (o "convertiplano") entre un helicoptero, un autogiro y un avion de 
5 alas fijas, algo totalmente novedoso hasta el momento. Es capaz de aterrizar y des- 
pegar verticalmente, volar a velocidades, relativamente bajas de forma igual que un 
helicoptero, incluyendo vuelo estacionario ("hovering") y, cambiando su modo de 
vuelo, puede alcanzar velocidades maximas de unos 600 Km/h, comparables a las 
de los aviones de alas fijas propulsadas por helices. Ademas, la aeronave converti- 
10 ble 1 de la presente invencion puede volar con gran eficiencia, con consumos espe- 
cificos comparable a los de un helicoptero en vuelo lento (de cero a unos 150 Km/h) 
y a los de un avion en vuelo a velocidades altas. 

A excepcion de lo que se refiere a velocidades de vuelo maximas, todas las 
velocidades de transicion citadas en la presente description son aproximadas, ilus- 
15 trativas y no limitativas. Las velocidades a las que la aeronave convertible 1 de la 
invencion ejecutara sus transiciones seran determinadas durante los ensayos de 
tunel aerodinamico y de vuelo, y calculados durante el diseno aerodinamico y es- 
tructural de la aeronave y su rotor. 

Descrita suficientemente la naturaleza de la presente invencion, asi como la 
20, . manera de pon^ria . en practica, se. hace .constar que todo .cuanto. no altera, .cam -bie - 
o modifique su principio fundamental, queda sujeto a variaciones de detalle y los 
diferentes elementos o componentes ser substituidos por sus equivalentes tecnicos. 
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REIVIND1CACIONES 

1 Metodo de operacion de una aeronave convertible (1), dotada de un fuse- 
laje (2), unas alas fijas (3) convencionales dotada de alerones, una cola (4) con 
5 timones (20), motores propulsores (5), un rotor (6) de palas (7, 8), una transmision 
entre los motores y el: rotor, equipada con medios de freno (21) y embrague (22$.^ 
un tren de aterrizaje (9), caracterizado porque el metodo comprende una transicidrfv 1 
directa e inversa de modo helicoptero a modo autogiro y una transicion directa e 
inversa de modo autogiro-helicoptero a modo avion, comprendiendo la transicion 
10 directa de modo helicoptero a modo autogiro las etapas de 

desembragar el rotor de los motores propulsores del rotor, 
y comprendiendo la transicion directa de modo autogiro-helicoptero a modo avion 
los pasos de: 

ajustar los pasos colectivo y cfclico de las palas (7, 8) del rotor (6) a esen- 
15 cialmente cero grados, de modo que dejen de sustentar y de controlar a la aerona- 
ve 0 ) y que esta sea sustentada y controlada por los alerones y los timones (20); 

disminuir rapidamente la velocidad de rotacion del rotor (6) usando el freno 
del mismo; 

detener el rotor en posicion transversal de al menos dos de sus palas (7, 8) 
2Q> „en posicion..esencialmente transversal aJa -direccion da vuelo; 

replegar las palas del rotor hacia la popa de la aeronave, hasta quedar dis- 
puestas con su eje longitudinal alineado con la direccion opuesta a la del despla- 
zamiento de la aeronave; 

rotar al menos una de las palas del rotor hasta aproximadamente 180° sobre 
25 su eje de paso. 

desplegar las palas rotadas, independientemente las unas de la otras, hasta 
una posicion azimutal determinada por un rango predeterminado de angulos; y 

ajustar el angulo de ataque de las palas rotadas y desplegadas, de forma 
que quedan sobre las alas fijas convencionales de la aeronave, 
30 y comprendiendo la transicion inversa los anteriores pasos ejecutados en 

secuencia inversa y con las acciones contrarias. 
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2. - Metodo segun la reivindicacion 1, caracterizado porque la transicion dire- 
cta comprende ei paso preliminar de replegar el tren de aterrizaje (9). 

3. - Metodo segun una cualquiera de las reivindicaciones anteriores, caracte- 
5 rizado porque comprende el paso de accionar sistemas de calefaccion y presuriza- 

u.mon de la aeronave (1). 

4. - Metodo segun una cualquiera de las reivindicaciones anteriores, caracte- 
rizado porque comprende el paso de ascender hasta una altura de vuelo optima 

10 predeterminada por las condiciones atmosfericas y de control de trafico aereo. 

5. - Metodo segun la reivindicacion 1, caracterizado porque dicho rango pre- 
determinado de angulos esta preferentemente comprendido entre 30 y 90°. 

15 6.- Metodo segun la reivindicacion 1, caracterizado porque dicho paso de 

ajustar el angulo de ataque de las palas (7, 8) rotadas y desplegadas, de forma que 
quedan sobre las alas fijas (3) convencionales de la aeronave, comprende disponer 
las palas a modo de biplano con respecto a las alas convencionales. 

20- 7.t> Aeronave. convertible (1), del tipo. de las que.comprenden un fuselaje -(2), 

unas alas fijas (3) con alerones, una cola (4) con timones (20), motores propulsores 
(5), un rotor (6) de palas (7, 8), una transmision entre los motores y el rotor, equipa- 
da con medios de freno y embrague del rotor, un tren de aterrizaje y unos medios 
de transicion de modo helicoptero a modo autogiro y vice versa, caracterizada por- 

25 que el rotor esta dotado de unos medios motores para la transicion directa e inversa 
(17, 18) de modo autogiro-helicoptero a modo avion, que comprenden: 

un motor (18) para la regulacion de los pasos colectivo y ciclico de las palas 
(7, 8) del rotor (6) a esencialmente cero grados, de modo que dejen de sustentar y 
de controlar a la aeronave (1) y que esta sea sustentada y controlada por los alero- 

30 nes y los timones (20); 

unos medios para detener el rotor en posicion transversal de las palas (7, 8) 
en posicion esencialmente transversal a la direccion de vuelo; 

un motor (17) para replegar y desplegar las palas del rotor hacia y desde la 
popa de la aeronave, que permiten replegar las palas hasta quedar dispuestas con 
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su eje longitudinal alineado con la direccion opuesta a la del desplazamiento de la 
aeronave, y desplegarlas hasta una posicion azimutal determinada por un rango 
predeterminado de angulos; y 

un motor (17) para rotar al menos una de las palas del rotor hasta aproxima- 
5 damente 180° sobre su eje de paso. 

8. - Aeronave convertible (1), segun la reivindicacion 7, caracterizada porque 
comprende un sistema de control de las diferentes fases de las distintas transicio- 
nes, estando el sistema de control de la aeronave exento de elementos mecanicos 

10 manipulates entre las palancas de mando y los elementos de control de la aerona- 
ve. 

9. - Aeronave convertible (1), segun la reivindicacion 8, caracterizada porque 
comprende unos medios de programacion y automatizacion de las diferentes fases 

15 de las distintas transiciones, de forma que las mismas son programables y se ejecu- 
tan automaticamente. 

10. - Aeronave convertible (1), segun la reivindicacion 9, caracterizada por- 
que el sistema de control comprende elementos de seguridad redundantes. 

,20*. 

11. - Aeronave convertible (1), segun la reivindicacion 10, caracterizada por- 
que dichos elementos de seguridad redundantes son ordenadores, sensores y ac- 
tuadores redundantes. 

25 12.- Aeronave convertible (1), segun una de las reivindicaciones 8 a 11, ca- 

racterizada porque dicho sistema de control automatico es un sistema del tipo "Fly- 
by- wire" o "x-by-wire". 

13. - Aeronave convertible (1), segun cualquiera de las reivindicaciones 7 a 
30 12, caracterizada porque las palas (7, 8) del rotor (6) son de perfil aerodinamico 

sirnetrico con respecto a la cuerda del perfil aerodinamico de la pala. 

14. - Aeronave convertible (1), segun la reivindicacion 13, caracterizada por- 
que la relacion entre el grosor y la cuerda del perfil aerodinamico de las palas (7, 8) 
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esta comprendida entre 0,1 y 0,2. 

15. - Aeronave convertible (1), segun cualquiera de las reivindicaciones 7 a 
14, caracterizada porque las palas (7, 8) del rotor (6) estan disenadas de forma que 

5 la cuerda de la raiz es mayor que la cuerda de las puntas. 

16. - Aeronave Convertible (1), segun una cualquiera de las reivindicaciones 
7 a 15, caracterizada porque dichos motores propulsores (5) son motores a helices 
(11). 

10 

17. - Aeronave convertible (1), segun la reivindicacion 16, caracterizada por- 
que las helices (11) estan dispuestas a popa con respecto a las alas fijas (3) con- 
vencionales. 

15 18.- Aeronave convertible (1), segun la reivindicacion 16 6 17, caracterizada 

porque dichas helices (11) son de paso variable. 

19.- Aeronave convertible (1), segun una cualquiera de las reivindicaciones 
7 a 18, caracterizada porque dichos motores propulsores (5) son motores a piston, 
,20' a turbina de gas o reaccion. 
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